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TEORIA DEL PERFIL0 
Por GREGORIO MILLAN BARBANY, 
INGENIERO AERONAUTICO DEL INTA. 
1. INTRODUCCI6N. 
La teoria elasica de perfiles se refiere al estudio 
de una corriente de traslacion, estaeionaria e irrota-
cional de un fluido incompresible alrededor de un 
obstaculo. Con estas condiciones se garantiza la 
existencia de un potencial complejo analitico regu-
lar en el campo del movimiento, cuyas partes real e 
imaginaria son, respectivamente, el potencial de ve-
locidades y la funcion de corriente del movimien-
to. La circulacion, que se relaciona con la sustenta-
cion mediante la formula de JOUKOWSKI, se fija 
por la condition de velocidad fwrita en el borde de 
salida, cuya presencia es esencial para crear tal cir-
culacion. Puesto que el potencial compl'ejo es inva-
riante en las representaciones conformes, un teo-
rema de RIEMANN permite normalizar el problema 
mediante representacion conforme del exterior del 
perfi'l sobre el exterior de un-circulo. El potencial 
en este se calcula de una vez para siempre, y con 
ello el problema dinamico se reduce a uno geomer 
trico: el de la representacion conforme. Conocida 
la funcion de representacion para un perfil dado, 
las formulas de BL,ASIUS permiten calcular 3a sus-
tentacion en position y magnitud, y la teoria de 
VON MisEs da los invariantes de perfil: primero, 
segundo y tercer ejes; foco o centro aerodi.namico: 
parabola metacentrica. La funcion de representa-
cion permite tambien calcular la velocidad en todo 
punto del piano del perfil y, por consiguiente, sobre 
el perfil mismo. La formula de BERNOULLI da la 
distribucion de presiones asociada. Las prediccio-
nes teoricas han sido confirmadas experimental-
mente. 
El metodo mas facil de aplicar lo anterior con-
sists en dar funciones die representacion, ver los 
perfiles a que conducen y estudiar sus caracteristi-
cas aerodinamicas., Asi surgieron las famih'as cla-
sicas de pernles teoricos de KUTTA, JOUKOWSKI,, 
KARMAN-TREEETZ, VON MISES, etc. Pero estos 
perfiles no eran los mej ores en cuanto a su utiliza-
tion, cosa que no es sorprendente, puesto que la 
(*) De la conferencia inaugural del cursillo de "Intro-
duccion a la Aerodinamjca Moderna". Madrid. 2 de marzo 
de 1949. 
teoria anterior igmora factores tan importantes co-
mo la resistencia y el angulo de sustentacion maxi-
ma, que marca el limite de la corriente potencial no 
desprendida. Ante la meaesidad de obtener perfi-
les de mejores caracteristicas aerodinamicas, hubo 
que buscarlos por medios empiricos, requrriendo a 
los ensayos en tunel aerodinamico. Tales ensayos 
r/rodujeron las primeras familias de perfiles de 
Alemania, Inglaterra, Francia y Estados Unidos. 
En ellos se buscaban buenas caracteristicas globa-
les: pequefios coeficientes de resistencia y momen-
to, gran pendiente de la curva de sustentacion, gran 
coeficiente de sustentacion maximo. Luego, se com-
probo que los coeficientes de sustentacion maxima 
y de resistencia dependian esencialmente de la ley 
de distribucion de presiones sobre el perfil, y puesto 
que esta era dada conl buena aproximacion por la 
teoria elasica, hubo que volver a ella. 
2. DISTRIBUCION DE PRESIONES. 
Se distinguen dos problemas opuestos: 
a) Hallar la distribucion de presiones corres-
pondiente a un perfill dado. 
b) Hallar el perfil capaz de realizar una distri-
bucion de presiolnes prefijada. 
El primer problema es equivalente a este: cal-
cular la funcion, de representacion correspondiente 
a un perfil de forma dada, con condiciones norma-
les en el infinite (**). Mediante esta funcion se pasa 
de la distribucion conocida de velocidades sobre el 
circulo, a -la de presiones sobre el perfil. El segun-
do problema es mas complicado. Uno y otro se sim-
plifican algo por el hecho de que basta conocer la 
correspondencia de los puntos de contorno. 
Se emplean, en general, series trigonometricas, 
y el problema se aproxima mediante el siguiente: 
calcular los valores de una serie trigonometrica, co-
(**) Correspondencia de los puntos del infinite y de las 
direcciories reales en ellos; coincidencia de los centres del 
perfil y. del circulo. Entonces la funcion de representacion 
torna la forma: 
z ' z' •"» 
siendo f la variable del perfil y z las del circulo. 
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nocidos Jos de su conjugada. U n a y otra se - de-
finen a s i : 
<j/ — ^ o = ^ (A
 n cos n f + B n sen n f) \ 
• I [ w 
s = S ( B n c o s M y — A „ s e n n p ) J 
Los valores de £ se obtienen en funcion de los 
de <t mediante la formula de POISSON: 
1 C1% 1 
e W t = _ _ _ p | / ( x ) c o t _ ( x - ? ) d x . [2] 
P significa vailor principal, en el sentido de CAU-
CHY. 
a) Problema directo. — Veamos como se re-
suelve el problema directo : 
Sean : 
C = variable del perfil. 
z<= " " circulo. 
Los origenes en ambos pianos se suponen in-
teriores al perfil y a! circulo. 
L o g — es analitica regular en el exter ior del 
circullo y tiende a cero en el infinito. L u e g o sera 
de la fo rma : 
• r *° a„ Log-C - = £ - ^ - . [3J 
z 1
 2 " 
Sean los valores de £ y z sobre el perfifil y sobre 
la circunferencia respectivamente, 
Se deduce : 
L o g - - ) =lj/-lf,0 + i(g~ p) = 
z le 
= 2 ( A n + t B „ ) (cosMf — i s e n n p ) = 
• = 2 (A cos n if + B„ sen n <p) + i 2 (B . cos n a — 
l i 
— A„ s e n n y ) ; [5] 
a
n 
siendo A„ + / B„ = ——. 
P o r consiguiente : 
so 
u = ^ — ^0 = S (A n cos n p + B n sen n p) \ 
e = 0 —p = 2 (Bn coswy — An sennp) ) 
fistas son las dos series conjugadas [1]. 
Una. dificuiltad esencial deriva de que u no se 
conooe sobre el circulo (en funcion de </>), como se 
precisa para aplicar la formula de PGISSON [2], 
sino,sobre el perfil (en funcion de 0). 
No obstante, si el contorno del perfil difiere 
poco de una circunferencia, la resolution es senci-
11a por. un metodo de iteration. Como valor ini-
cial se parte de e0 = 0; luego IM> (<?)•== «o (<?); con 
este valor se calcula ei por la formula de POISSON, 
y asi sucesivamente. Todavia existe unfa dificultad: 
los perfiks usuales no se parecen a circunferen-
cias; pero si se parecen, en cambio, a un perfil teo-
rico JOUKOWSKI, KARMAN-TREFFTZ, etc., cu(ya 
funcion de representation es conocida. Luego, me-
diante esta, por ejemplo, la de JOUKOWSKI, con los 
ejes en position conveniente, se convertira el per-
fil en una curva que difiera poco de la circunferen-
cia correspondiente al perfil JOUKOWSKI utilizado. 
fiste es el fundamento de la teoria de perfiles 
delgados de MUNK, GEAUERT, etc. Esta teoria, co-
mo es sabido, reduce el perfil a la linea media. Los 
resultados de esta simplificacion son aprovechables, 
porque algunas caracteristkas aerodinamicas de 
los perfilles depend'em en esencia de la linea de 
curvatura • media y principalmente de la magni-
tud y position de su ordenadla maxima. Por ejem-
plo, dependen principalmente de la curvatura de 
un perfil el coeficiente de momento con respecto al 
centro aerodinamico y la direction de sustenitacion 
nula, la cual, a su vez, influye sobre el coeficiente 
de sustentacion maximo, circunstancia que a veces 
utrliza el proyectista de aviones para retrasar la 
perdida de sustentacion en las pumtas de las alas, 
empleando en ellas perfiles de mayor curvatura y 
mejorando asi la estabilidad del avion a velocida-
des pequenas. En cambio, la resistencia y la pen-
diente de la curva de sustentacion dependen prin- ' 
cipallmente del espesor. La teoria de perfiles delga-
dos tiene graves inconven.ientes. La sustentacion 
en el borde de ataque es infinita, excepto para un 
determinado angulo de ataque (*), y la sustenta-
cion total se reparte por partes iguales entre ex-
trados e intrados. 
THEODORSEN (2) desarrollo un metodo para el 
estudio de perfiles gruesos, cuyo fundamento es el 
explfeado anteriormente, el cual ha sido empJe&do 
sistematicamemte por N. A. C. A. en sus investiga-
ciones sobre perfiles. El metodo es muy laborioso, 
exigiendo el calculo de f y e para cada perfil en un 
numero de puntos comprendido entre 40 y 80, con 
(*)• El angulo de ataque "ideal", concepto introducido 
por THEODORSEN y de gran importancia en el proyecto de 
perfiles. Vease Ref. Q). 
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dos iteraciones por lo menos. En la forma tipica 
de generacion de perfitles de N. A. ,Q, A. por super 
posicion de una linea media y un espesor basico si-
metrico, la linea media se estudia por la teoria de 
perfiles delgados para el coeficiente de sustentacion 
de proyecto correspondiente al angulo de ataque 
ideal, y el espesor basico, por el metodo de T H E O -
DORSEN aplicado a perfiles simetricos. Asi, en la 
familia de perfiles de cinco numeros, los valores 2, 
3, 4, 5 y 6 de la primera cifra corresponden a li-
neas medias con coeficienites de sustentacion de 
proyecto de 0,30,, 0,45, 0,60, 0,75 y 0,90, respecti-
ve'/-/;/ VACA 66(2r5)-2/6, a • Q,6 
Figura I. 
vamente. La distribucion de presiones del perfil 
curvado puede estudiarse a partir de las de la linea 
media y del perfil simetrico por un metodo rapido 
desarrollado por JULIAN A U , E N ( 3 ^ d e cuya apro-
ximacion puede juzgarse en la figura 1, corres-
pondiente a un perfil laminar de N. A. C. A. (4). 
La aproximacion disminuye al aumentar el espe-
sor, por lo que el metodo es solo aplicable a perfi-
les de espesor moderado. Como resultado de todo 
lo anterior, N. A. C. A. ha dado metodos de calcu-
lo rapido, con aproximacion mas que suficiente, en 
la practica, de la1 distribucion de sustentacion a lo 
largo de la cuerda y de la distribucion, de presiones 
sobre extrados e intrados en una gran variedad de 
perfiles con y sin flaps (5> 6) . Los metodos han sido 
aplicados en Estados Unidos en las normas de pro-
yecto del Ejercito y la Marina (T) y en las de avio-
nes civiles (8). Un metodo aproximado, derivado 
del de THEODORSEN, en el que los calculos son li-
neales en la curvatura y espesor, pero que da ex-
celentes resultados incluso para espesores grandes, 
ha sido desarrollado por GOLDSTEIN en Inglate-
rra (9). 
b) Problema inverse — El problema inverso 
puede plantearse en terminos parecidos a los ante-
riores. 
Sea w el potencial compile jo. Entonces las velo-
cidades complejas en el perfil y en el circulo seran: 
d w —ifi 
. = V e 
dw 
d s 
r 4 + i 8 
, •(•o+'tp 
[7] 
CQIIIO antes, 
dz V 
Log-—-= Log 
dZ 
Luego log — y (f-
V 
-i(6-<e), [8] 
6) son funciones conju-
gadas. Si se conoce —— sobre el circulo, puede calcu-
v 
larse <p — 9 por la formula de POISSON. Conocido 
f — 6, se conoce —77- y, por consiguiente, dt 
J c dz dz. [9] 
Como en el problema directo, la dificultad de-
V 
riva de que — no se especifica sobre el circulo. V 
se especifica sobre el arco del perfil o la cuerda, 
y v se conoce sobre la oircunferencia. MANGEER 
dio en Alemania, en 1938, una solucion exacta, 
pero no aplicable en la practica (10). Un metodo 
aproximado consiste en partir de una distribucion 
V 
prescrita sobre la circiunferencia, es decir, dar — 
en funcion de <p, y calcular el perfil correspondien-
te ; la distribucion de velocidades en este perfil, 
calculada por el metodo directo, no diferira mucho 
de la prevista, si se tiene experiencia suficiente. 
fete es el fundamento de un metodo desarrollado 
por los ingenieros de la casa Douglas ( n ) , y que 
aplican con exito desde 1941, En Inglaterra, L I G H -
T H I E E ha puesto a punto un meitodo analogo, de 
gran utilidad en el proyecto de perfiles laiminares 
y de succion, donde todo depende de la distribucion 
de presiones, y, por consiguiente, de velocidades, 
sobre el perfil (12). 
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3. E L PROBLEMA DE LA RESISTENCIA. 
Es sabido que la resistencia de un perfil en co-
rriente potencial estacionaria no desprendida de un 
fluido ideal es inula. Puesto que el campo de pre-
siones alrededor de un perfil se aproxima mucho al 
que produciria un fluido ideal, la resistencia debe 
ser produeida por la viscosidad, cuyo efecto, en las 
condiciones anteriores, se limita a la capa limite; 
es decir, la resistencia de un perfil es, sensihlemen-
te, resistencia de rozamiento. Desde los tiempos de 
REYNOLDS se conoce la existencia de dos clases de 
movimientos fluidos: el Jaminar y el turbulento. 
Uno y otro se presentan en la capa limite, y el paso 
del primero al segundo, fenomeno llamado "tran-
sicion", obedece a kyes no bien conocidas todavia. 
a) Transition. — Las principales variables que 
inftuyen en la transition son: el numero de R E Y -
NOLDS ; la intensidad y escala de la turbulencia de 
la corriente en que se verifica el ensayo; la rugosi-
dad de la superficie; la curvatura de la superficie 
y la distribution de velocidades a lo largo de la 
cuerda en el exterior de la capa limite o, lo que es 
lo mismo, el gradiente de presiones (13). Ail objeto 
de esclareoer el problema, emprendio N. A. C. A. 
un amplio programa experimental, con la colabora-
cion de varios laboratories del pais,, a cada uno de 
los cuales encomendo el estudio de una determinada 
variable. Asi, a'l Institute de Tecnologia de Cali-
fornia se encomendo el estudio de la influencia de 
la curvatura; al de Massachusetts, el del gradien-
te de presiones; al National! Bureau of Standards, 
el de la intensidad y escala de la turbulencia, etc. 
Los primcipales resultadbs de la investigation son 
los siguientes: el aumento del numero de R E Y -
NOLDS, el aumento de la intensidad de la turbulen-
cia y la reduccion de su esdala precipitan la transi • 
cion; la curvatura convexa (extrados) inifluye po-
co; la concava (intrados) precipita la transicion, 
por la inestabilidad dinamiica que se produce; la 
rugosidad precipita la transicion; presiones cre-
cientes en el semtido de la corriente precipitan la 
transicion; presiones decrecientes la retrasan. 
En relacion con el efecto desfavorable de la 
turbulentia es interesante observar que G. TAYLOR 
lo atribuia a la existenicia de fluctuaciones de la 
presion en el exterior de la capa limite, las cuales 
producian momentaneos gradientes adversos de 
presion, acompanados de separacion laminar, se-
guida de transicion. Su teoria fue confirmada ex-
perimentalmente; pero al ehsayar en corrientes de 
baja turbulencia (del orden de 0, 02 por 100) se 
confirmo experimenitaknente una teoria de la ines-
tabilidad de las capas laminares iniciada por T O L L -
MIEN en AlemaTiia en 1923, segun la cual, pertur-
baciones de la velocidad infinitamente pequenas, de 
frecuencias contenidas en una banda funcion del 
numero de REYNOLDS, se amplifkan en la capa la-
minar hasta producir la transicion. Esta teoria fue 
comprobada experimentalmerate por primera vez 
en el National Bureau of Standards en 1940 (1S). 
Posteriormente se ha confirmado por ensayos en 
otros centros. Como quiera que en la atmosfera li-
bre la turbulencia es nula, es la inestabilidad del 
tipo TOLLMIEN la que regulara la transicion en au-
sencia de otras cauaas de perturbacion, como, por 
ejemplo, la rugosidad de la superficie. Ademas, la 
influencia del gradiente de presiones se pone de ma-
nifiesto porque gradientes positivos ensanchan la 
banda de inestabilidad, mientras que gradientes ne-
glativos la reducen. 
b) Reduccion de la resistencia. — El interes 
practico del problema de la transicion se pone de 
manifiesto al analizar la resistencia de Jos perfiles. 
Una placa plana en corriente uni forme tiene 
un coeficiente de resistencia de rozamiento, referi-
do a la superficie de una cara, que en regimen la-
minar esta dado por la formula de BLASIUS: 
cD = 3 ^ , noj 
VR 
en funcion del numero de REYNOLDS R. En regi-
men turbulento, la formula potencial, por ejemplo, 
da en superficies suaves: 
Calculando los valores correspondientes a un 
numero de REYNOLDS de, por ejemplo, seis rnillo-
nes (para el que existe abundante informacioni ex-
perimental), resulta: 
Regimen laminar: 
io» y 6 
Regimen turbulento: 
. , C D = °'1 4 4 ^0,0065. 
(6.106)1'3 
Como vemos, si el regimen pasa de laminar a 
turbulento, la resistencia se hace seis veces y media 
mayor. En realidad el regimen es primero laminar 
y luego turbulento, por lo que la resistencia estara 
comprendida entre las dos anteriores. A niimeros 
de REYNOLDS mayores, la diferencia es mas gran-
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de todavia. Con los humeros de REYNOLDS de vue-
lo de los aviones modernos (entre 20 y 30 millones 
o mas) el coeficiente de resistencia turbulento pue-
de ser diez veces mayor que el laminar: 
Los perfiles de N. A. C. A. de cuatro y cinco 
eifras del 12 por 100 de espesor relativo maximo 
dan coeficientes de resistencia para 
R=6.10« de CD =0,006.. 
que corresponde a regimen turbulento sqbre casi 
toda la superficie del perfil. Se comprende, pues, el 
Perfil Wight ((903) 
Perfil Laminar compromiso M4CA-MA (f940) 
' (F-51 'Mustang") 
Ql Laminar MACA-662 - 216 (F-63-Kincobra) 
Figura 2. 
interes de mantener regimen laminar mientras sea 
-posible. 
4. PERMITS LAMINARES. 
En los perfiles clasicos de N. A. C. A. el man-
tenimienlto del; regimen laminar no es posible por-
que la distribucion de presiones presenta un minimo 
proximo al borde de ataquie; a partir de el las pre-
siones son crecientes, y ya hemos hablado del efec-
to adVerso de los gradientes de presion positivos. 
Puesto que los gradientes de presion negativos 
ejercen efecto estabilizador en la capa limite lami-
nar, el procedimiento para obtener perfiles lami-
nates consistira en prqyectar perfiles con presiones 
decrecientes sobre una gran parte de la cuerda, por 
ejemplo, hasta el 50 por 100. Asi se obtuvieron 
efectivamente los perfiles llaminares de N. A. C. A. 
de las series 2 a 7. La ley de generacionr es la co-
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nocida: superposition de una linea media y una -i 
distribucion basica de espesor. La linea media, res-
pdnsable principal de la sustentacion, se calculia, eft j 
general, para distribucion de sustentacion constan-
ts en la primera fraccion, a. de la cuerda y decre- : 
cimiento lineal a cero en el borde de s'alida. Un ) 
calculb laborioso da la ecuacion de la linea media i 
que cumple esta condicion. A ella se superpone una > 
distribucion basica de espesor,, calculada por el me- = 
todo de THEODORSEN^ con presiones decrecientes en 1 
la parte anterior (en general, hasta x = a), y luego •'. 
crecientes casi iinealmente hasta el borde de salida. 
El metodo de THEODORSEN no es aplicable en su for- • 
ma original a la resolucion del problema inverso de i 
perfiles. Por ello, en las primeras f amilias de perfiles ' 
laminares de N. A. C. A. se procedio por un meto- ; 
do de falsa posicion. Mas tarde THEODORSEN adap-
to el metodo por ligeras modificaciones de la cur-
va E. Este procedimiento se utilizo en la deduccion 
de los perfiles de la familia N. A. C. A. 6 (17). Con 
ello 3a distribucion de presiones sobre extrados e 
intrados es similar a la de la figura 1. La exten-
sion a de capa limite laminar permisible esta Idmi-
tada por lia posibilidad de recuperar la presion en 
la parte posterior del perfil, sin diesprendimiento 
turbulento. El primer avion construido con perfil 
laminar fue el F-51 "Mustang", de la North Ame- | 
rican Aviation, en 1940; se utilizo un perfil de la j 
serie 4 de N. A. C. A., con ligeras modificaciones j 
introducidas por los Ingenieros de la N. A. A., de ", 
acuerdo con N. A. C. A. En la figura 2." se re- l 
presenta junto con el 23012 y uno de 'la serie 6 j 
mas moderna, para comparacion. A titulo de cu- j 
riosidad se afiade el perfil empleado por los her- •] 
manos WRIGHT en 1903. j 
Con el punto de transicion al 50 por 100 de la j 
cuerda se puede akanzar un coeficie'nte de resis- 1 
tencia de 0,004, en un perfil del 12 por 100 de es-
pesor relativo maximo, a un mumero de REYNOLDS 
de seis millones; si el punto de transicion se fija 
al 60 por 100 de la cuerda, el coeficiente se reduce 
a CD = 0,0035. A mayores numeros de REY-
NOLDS, los valores obtenidos son menores; asi, en 
1945 Inglaterra obtuvo coeficientes de resistencia 
de 0,0028 a un numero de REYNOLDS de 18 millo-
nes, ensayando en vuelo, con un avion Kingcobra 
(F-63) provisto de perfil N. A. C. A. de la serie 
66, de espesor relativo del 16 por 100. 
Al aumentar el angulo de ataque, el gradiente 
favorable de presion en el extrados disminuye y \ 
luego Gambia de signo en la inmediacion del borde | 
de ataque. Ello adelanta bruscamente el punto de j 
transicion, lo que determima un aumentd rapido de ] 
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Figura 3. 
la resistencia. Por ello, las curvas de resistencia de 
los perfiles laminares presentan una forma caracte-
ristica (en contraste con la parabolica de los perfi-
les clasicos) con un " intervalo de minima resisten-
cia" casi constante, cuya amplitud aumenta con el 
espesor del perfil, iy para un perfil dado disminuye 
al aumentar el numero de REYNOLDS. Fuera de 
este "intervalo de baja resistencia", la resistencia 
crece rapidamente (fig. 3). Una dificultad en la 
utilization practica de los perfiles laminares prece-
de de la gran precision requierida en el trazado y 
de la necesidad de un acabado perfecto. Ondula-
ciones inapreciables de la superfine del orden de 
dos a tres centesimas de milimetro producen gra-
dientes de presion desfavorables, con las conse-
cuencias conotidas. Irregularidades superficiales, 
por ejemplo, p'articulas de polvo o insectos adheri-
dos a la superfkie producen una estela turbulenta 
con abertura de unos 15 grados,, por lo que unas 
cuantas imperfecciones distribuidas cerca del bor-
eitrt Td6s 
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de de ataque disminuyen muy apreciablemente la 
s-uperficie laminar efectiva. Puede juzgarse de la 
gravedad del problema a la vista de la figura 3, 
en donde se muestran los efectos1 de la position de 
una banda de rugosidad en un perfil laminar de 
N. A. C. A. Con la banda de rugosidad en el borde 
de ataque, el perfil se comporta peor que uno c'lasi-
co del mismo espesor. N. A. C. A. ha normalizado 
el ensayo con superfkie suave y rugosa. Esta ulti-
ma se logra por deposito de granos de carborun-
dum de unas tres decimas de milimetro de diame-
tro en el borde de ataque (*). 
Existen metodos fisicos y quimicos para poner 
de manifiesto a simple vista las zonas laminar y 
turbulenta de un ala. Los ensayos confirman todas 
las predicciones. 
,5. PERFILES DE SUCCI6N. 
Hemos visto que la extension de capa limite la-
minar permisible esta limit&da por el espacio dis-
ponible para la recuperation de presiones en la zona 
posterior del perfil, sin desprendimiento turbulen-
to. Tambien hemos visto que el intervalo de baja 
resistencia es pequefio en perfiles de espesor mode-
rado y que fuera de el la resistencia crece muy 
rapidamente. Estos inconvenieintes pueden evitarse 
mediante el "control" de la capa limite, idea cono-
cida de antiguo, pero culya aplicacion ha entrado en 
vias de realization recientemante, principalmente 
merced a los trabajos ingleses. 
La idea fundamental se debe a GRIFFITH, y es 
la siguiente: Si la recuperation de presiones se lo-
caliza en un punto y en el se aplica una ranura de 
suction o soplado de la capa limite, se elimina el 
inconveniente de los gradientes positivos de pre-
sion y, por consiguiente, el peligro de desprendi-
miento turbulento. El metodo de L I G H T H U L per-
mite la deduction de perfiles con las distribuciones 
de velocidad requeridas. Las predicciones teoricas 
han sido confirmadas experimentalmente en el tu-
nel y en vuelo. La idea anterior es susceptible de 
aplicacion a perfiles gruesos, con espesor relativo 
maximo del orden del 30 al 50 por 100 de la cuer-
da y con resistencias del orden de las que corres-
ponderian a un perfil laminar del 12 al 15 por 100 
de espesor (**). Las ventajas de estos perfiles son 
(*) Para las condiciones exfgidas en vuelo veanse, por 
ejemplo, los datos contenidos en la Ref. ("). 
(**) La resistencia efectiva de estos perfiles se expresa por 
la del perfil, mas la equivalente a la potencia necesaria para 
accionar la bomba de succion. La resistencia efectiva de un 
perfil de 30 por 100 de espesor, con ranura al 70 por 100 de 
la cuerda, a un numero de REYNOLDS de 10 millones, es del 
orden de 0,004. (Vease Ref. 9.) 
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evidentes: se dispone de gran espacio para la.es-
tructura y utilization, por ejemplo, en alas volan-
tes de tamafio pequefio;. a.causa del gran espesor, 
el intervalo de haja resistencia puede sier muy 
grande; por la misma razon, la pendiente de la cur-
Va de sustentacion sera grande; por ejemplo, en-
tre 7 y 8 para perfiles de un espesor maximo pro-
ximo al 30 por 100..En la.figura 4 puede vense un 
perfil de esta clase, del 31,,5 por 100 de espesor, 
con ranura en el intrados, situada aproximadamen-
te a l 7 0 por 100 de la cuerda (9). Su intervalo de 
baja resistencia es de CL = 0 a CL = 2. Un per-
fil similar se esta ensayando en vuelo en Austra-
dia (3S). 
Pero los perfiles de succion pueden tener tam-
bien otras utilizaciones. Por ejemplo, en perfiles 
delgados, una ranura en la proximidad del borde 
de ataque permitira obtener grandes coeficientes de 
sustentacion maxima al eliminar el peligro del pico 
de depresion, sustituyendolo por una discontinui-
dad de la velocidad. Tambien pueden emplearse 
ra/nuras en los flaps para aumentar su efectividad. 
Se emplean tambien para evitar eil desprendimien-
to en las puntas de las alas en flecha, idea aplicada 
con exito por la casa Armstrong Whitworth. Na-
turalmente, existen problemas todavia en estudio 
y sin resolver. Hay que conocer la forma, tamafio. 
orientation, numero y position mas conveniente de 
las ranuras, cantidad de aire a eliminar y forma 
de extraerlo, etc. Otra cuestion es la de la seguri-
dad. iQue ocurre en caso de averia en el mecands-
mo de succion? En relacion con esto los ensayos 
demuestran que, incluso en perfiles muy gruesos, el 
fallo del mecanismo de succion no es catastrofico. 
Tambien se estudia ila posibilidad del soplado en 
vez de succion. 
Finalmente, ofrece gran interes la succion con-
tinua a traves de una superficie porosa que susti-
tuira. con ventaja a las ranuras y, ademas, permiti-
ra estabilizar las capas limites laminares contra la 
aocion de pequefias perturbaciones, como, por 
ejemplo, depositos de insectos, etc. Las dificulta-
des de realization practica son grandes, pero la 
marcha de los ensayos permite suponer que se re-
solvera favorablemente este problema cuyo estu-
dio fue iniciado por los alemanes. 
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